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Resumen: El campo de flujo con presencia de ondas de choque, turbulencia y separaciéon de flujo se estudia
mediante el empleo de equipos experimentales y puede reproducirse utilizando cédigos computacionales. En el
presente trabajo el objetivo es evaluar cinco modelos de turbulencia: SST k — w, k — e estandar, k — w estandar,
k — kl — w de transicion y RSM, para el flujo de aire con presencia de ondas de choque en un difusor transonico.
Se realizaron simulaciones numéricas 2D del campo de flujo aplicando el modelo RANS en el codigo ANSY'S-
Fluent, el cual aplica el método de volumen finito. Se emplearon las ecuaciones gobernantes: conservacion de la
masa, cantidad de movimiento, energia y de estado; para la viscosidad en funcién de la temperatura la ecuacién de
Sutherland. Ademas, se considerd el analisis basado en densidad para un fluido compresible. Se obtuvieron
resultados numéricos de perfiles de presion estatica en las paredes y de la velocidad en diferentes posiciones en el
difusor, asi como, del campo de densidad, nimero de Mach, presion estatica, velocidad y temperatura estatica, para
las relaciones de presién rp =0,82 y rp = 0,72, los cuales fueron comparados con datos experimentales
publicados en la literatura. Se concluye que el modelo de turbulencia SST k — w de Menter se ajusta més a los
datos experimentales de presion y de velocidad para el flujo con presencia de ondas de choque.
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Evaluation of Turbulence Models for the Air Flow
In a Transonic Diffuser

Abstract: The flow field with the presence of shock waves, turbulence and flow separation is studied through the
use of experimental equipment and can be reproduced using computational codes. In the present work the objective
is to evaluate five turbulence models: SST k — w, k — e standar, k — w standar, transition k — kl — w and RSM,
for the air flow with the presence of shock waves in a diffuser transonic. 2D numerical simulations of the flow field
were performed by applying the RANS model in the ANSYS-Fluent code, which applies the finite volume method.
The governing equations were used: conservation of mass, momentum, energy, and state; for viscosity versus
temperature the Sutherland equation. In addition, density-based analysis for a compressible fluid was considered.
Numerical results of static pressure profiles in the walls and of the velocity in different positions in the diffuser
were obtained, as well as, of the density field, Mach number, static pressure, velocity and static temperature, for the
pressure ratios rp = 0,82 and rp = 0,72, which were compared with experimental data published in the
literature. It is concluded that the Menter SST k — w turbulence model is more in tune with the experimental
pressure and velocity data for the flow with the presence of shock waves.

Keywords: Transonic diffuser, Air flow, Turbulence model, Shock wave, Flow separation

1. INTRODUCCION

Las ondas de choque y la interaccion de la capa limite
turbulenta estan presente en los flujos de gas a alta velocidad,
para un flujo interno o externo. Una onda de choque se
produce por un cambio brusco de la presién de un fluido gas
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en contacto con un cuerpo que se desplaza a una velocidad
mayor a la velocidad del sonido. En la region del choque, las
magnitudes termodindmicas de temperatura, densidad, entre
otros parametros, varian drasticamente.

En la literatura estan reportados trabajos sobre la capa limite
de flujo compresible (White, 1991), donde las curvas tedricas
de la ley de pared y de la ley logaritmo son comparados con
datos experimentales de velocidad (Lee et al., 1969); la capa
limite con diferentes condiciones de gradiente de presion
(Schlichting, 1979); la teoria de las ondas de choque normal,
oblicuas y de las ondas expansivas de Prandtl-Meyer
(Anderson, 2007; White, 2008); la teoria de la turbulencia
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(Karman, 1937); el modelado de la turbulencia (Wilcox,
2006); asi como, el principio y aplicaciones de la dinamica de
fluidos computacional (CFD, por sus siglas en inglés)
(Blazek, 2005; Anderson et al., 2012).

Una de las maneras de estudiar el comportamiento del campo
de flujo compresible a velocidad subsdnica, transénica y
supersonica es mediante el empleo de equipos
experimentales, tales como los difusores y las toberas; donde,
por las variaciones de la densidad del flujo, las formas de las
ondas de choque y las turbulencias son captadas en imagenes
mediante la técnica Schlieren. La técnica Schlieren fue
propuesto por el fisico aleman August Toepler en 1864
(Krehl y Engemann, 1995) y fue el primero en visualizar la
geometria de la onda de choque; y esta técnica se emplea de
manera recurrente para visualizar el campo de flujo.

Un tipo de difusor transonico, clasificado como modelo G,
también conocido como difusor Sajben, inicialmente fue
empleado por Sajben et al. (1981) para realizar ensayos
experimentales de flujos transonicos con presencia de choque
debil para el flujo con 7, = 0,82 para Mach 1,235, y choque
fuerte para el flujo con n, = 0,72 para Mach 1,353. Las
configuraciones de las formas de las ondas de choque fueron
captadas con la técnica Schlieren, asi como, el inicio de la
separacion de flujo y la recirculacion de flujo aguas abajo
después del choque. Donde, para el choque fuerte se presento
un frente de onda normal y chogue oblicuo adyacente a la
pared superior.

Posteriormente, el difusor transénico fue empleado por
Salmon et al. (1983), quien utilizd un velocimetro laser
Doppler para medir la velocidad del flujo en diferentes
regiones. Bogar et al. (1983) estudié el flujo temporal e
inestable en funcion del nimero de Mach en secciones
transversales a lo largo del difusor; ademas, Bogar (1986)
realizé también mediciones con un velocimetro laser Doppler
al campo de flujo.

Se sefialan a algunos autores de trabajos relevantes que han
empleado la geometria del difusor transénico Sajben para
simular el campo de flujo aplicando la CFD, para evaluar
diferentes modelos de turbulencia y comparar los resultados
numéricos con datos experimentales: Liou et al. (1981)
emplearon el método hibrido MacCormack’s y el modelo
original de Wilcox-Rubesin para representar la viscosidad de
remolino; Hsieh et al. (1987) utilizaron una version
modificada del método hibrido MacCormack's, asi como, el
modelo de Wilcox-Rubesin, y simularon el campo de flujo
con el codigo NASA-ARC-Cray/XMP; Georgiadis et al.
(1994) emplearon el cédigo PARC, y para la simulacién de la
turbulencia del flujo utilizaron los modelos: Thomas,
Baldwin-Lomax, MMLT, Chien k —¢e y Speziale k — ¢;
Bush et al. (1998) emplearon tres c6digos computacionales:
el cddigo NPARC y el modelo de turbulencia Baldwin-
Lomax, y para los codigos WIND y NXAIR recurrieron al
modelo Spalart-Allmaras; Yoder y Georgiadis (1999)
emplearon el cédigo WIND y el modelo de turbulencia de
Chien k — €; Xiao y Tasai (2003) utilizaron el modelo k —
w; Wiithrich (2007) simul6 el flujo con el cddigo
OpenFOAM,; Vlahostergios y Yakinthos (2015) utilizaron los
modelos RSM, NLEVM y LEVM; Biswas y Jimbo, (2015)
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emplearon un modelo de turbulencia de dos ecuaciones, k —
g; Liu et al. (2016) utilizaron los modelos de turbulencia:
Spalart-Allmaras, k —¢ estandar, RNG k—¢, k-—c¢
realizable, k — w estandar, SST k — w, v2 — f y RSM, y el
codigo ANSYS-Fluent. Ademés, Tolentino y Caraballo
(2017) emplearon el modelo SST k — w, y para la simulacion
el codigo ANSYS-Fluent.

La CFD ha alcanzado gran aceptacion en las simulaciones del
campo de flujo compresible, empleando el modelo de las
ecuaciones de Navier-Stokes de numero de Reynolds
promedio (RANS, por sus siglas en inglés), el cual requiere
de modelos de turbulencia.

Los modelos de turbulencia permiten reproducir la
turbulencia del flujo en dominios computacionales que tienen
geometrias complejas, por lo cual, determinan las magnitudes
de los pardmetros termodinamicos que no es posible obtener
por medios experimentales. Son tomados en cuenta de
acuerdo al comportamiento del régimen de flujo, y de las
condiciones de gradientes adversos de presion y de otros
parametros termodinamicos del fluido, dentro y fuera de la
capa limite, antes y después del choque. Con el pasar de los
afios, se han formulado nuevos modelos de turbulencia y, en
base a esto, de manera recurrente, se continla evaluando
diferentes modelos de turbulencia para determinar cuéles de
los modelos tienen las mejores prestaciones en reproducir
diferentes condiciones del régimen del flujo para diferentes
casos en especificos.

En el presente trabajo, el objetivo es evaluar cinco modelos
de turbulencia para el flujo de aire para , = 0,82 y 1, =
0,72, para la geometria de wun difusor transénico
experimental, modelo G (Sajben et al., 1981), con el fin de
determinar cual de los modelos de turbulencia empleados se
ajusta mas a los datos experimentales de presion y de
velocidad que estan reportados en la literatura. Asi como,
determinar los espesores de la onda de choque débil y onda
de choque fuerte que se presentan en el flujo. Para lograr la
meta trazada, se realiz6 las simulaciones en 2D del campo de
flujo y se compar6 los resultados numéricos con los datos
experimentales de presion estatica y de velocidad. En base a
los resultados, el modelo de turbulencia SST k — w (Menter,
1994) se ajusté mas a los datos experimentales.

En la seccion 2 se presentan las ecuaciones empleadas, el
dominio computacional, el dominio mallado y el método de
solucién computacional. En la Seccién 3 se exponen los
resultados obtenidos y las discusiones. En la seccién 4 se
exponen las conclusiones del analisis realizado.

2. METODOLOGIA

2.1. Fundamento matematico

En el presente trabajo, para la solucién numérica del campo
de flujo compresible se emple6 el modelo RANS.

Las ecuaciones gobernantes empleadas, son: la Ecuacion (1)

de la conservacion de la masa, la Ecuacion (2) de la cantidad
de movimiento, la Ecuacion (3) de la conservacion de la
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energia y la Ecuacion (4) de estado. La simulacion
computacional se consider6 para flujo en estado estacionario,
y las ecuaciones antes mencionadas en su forma compacta, se
expresan como

V.(pu;) =0 1)

Donde, la densidad es p; y la velocidad u.
V. (pwiu;) = —Vp + V. (D) + V. (—pujw)) ¥))
Donde, la presion es p; el tensor de tensiones 7. Esta

Ecuacién (2) esta cerrada, ya que incluye el término de
tensiones de Reynolds, que se expresa como —pu,u;.

V. (wi(pE +p)) = V. (kegf VT + (Topp 1)) @3)

Donde, la energia total es E, la temperatura T, la
conductividad térmica efectiva k.sf, y el tensor de tensiones
efectivo T.yf.

p = pRT 4)

Donde, la constante del gas es R. Por despeje, la densidad se
expresa como p = p/RT.

La Ecuacion (5) de relaciones de presion, y la Ecuacion (6)
de relaciones de temperatura, se expresan como

Y

Po _ Y=1 21

0= (1457 m2) 5)
Tooq 4 Yy (6)
T 2

Donde, la presion total es p,, la temperatura total T,, la
relacion de calor especifico y; y el nimero de Mach M, el
cual es el pardmetro dominante para flujo compresible. El
rango de numero de Mach, se clasifica como: para flujo
incompresible M < 0,3; flujo subsénico 0,3 <M < 0,8;
flujo transonico 0,8 < M < 1,2; flujo supersénico 1,2 <
M < 3; flujo hipersénico M > 3. Para el flujo con velocidad
sonica M =1 (White, 2008). Es importante acotar, White
(2008) considera que a partir de un valor mayor de Mach 3 el
flujo es hipersonico y Anderson (2007) considera a partir de
Mach 5.

La Ecuacion (7), es la variacion de la viscosidad para gases
en funcion de la temperatura, se expresa como un
aproximado de acuerdo a la ley de Sutherland (White, 2008)

3

Ho_ (1)5 To+S @

Ho To T+S

Siendo la viscosidad de referencia yy, = 1,716 kg/(m.s), la
temperatura de referencia T, = 273,11 K, y la temperatura
efectiva S = 110,56 K.

Los cinco modelos de turbulencia empleados en la
simulacion del flujo, los cuales fueron ensamblados de
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manera individual al modelo RANS, son las siguientes:
SSTk —w (Menter, 1994), k —e estdndar (Launder y
Spalding, 1972), k — w estandar (Wilcox, 1988), k — kl — w
de transicion (Walters y Cokljat, 2008), donde, estos cuatro
modelos de turbulencia son modelos de viscosidad turbulenta
y estan sustentados por la hipétesis de Boussinesq. Y el
quinto, el modelo de turbulencia RSM (Launder et al., 1975)
para la tension lineal de presion y efectos de reflexion de la
pared (Gibson y Launder, 1978; Launder, 1989), la cual esta
sustentando en los modelos de tensiones de Reynolds.

Los modelos de turbulencias, son ecuaciones de transporte
semiempirica que modelan el mezclado y difusién que se
incrementan a causa de remolinos turbulentos, los cuales
estan en funcién de la viscosidad del fluido y de la viscosidad
turbulenta, entre otras variables. Wilcox (2006) reporta
diferentes modelos de turbulencia, y cuyas formulaciones
semiempirica estan sustentadas en base a las primeras
investigaciones de la turbulencia desarrolladas por
Kolmogorov (1941) en base a los resultados de Reynolds en
1883.

2.2. Dominio computacional

El dominio computacional 2D de la geometria del difusor
transénico experimental, modelo G (Sajben et al., 1981), que
se consider0 para el estudio del flujo, se muestra en la Figura
1. La pared inferior tiene una base recta en toda su longitud, y
en la pared superior es recta en los extremos y, en la parte
media es curva.

Entrada de flujo
I T \_7
1,4114h,

r A 4

»L > X

Figura 1. Geometria del dominio computacional del difusor transonico.
Construido a partir del esquema reportado por Sajben et al. (1981).

Pared superior
VA ——
ey w
1,5h, ="
v
Pared inl}:rinr.‘

hy = 44 mm h(¥)
v

—4,04h, 8,65h,

Las restricciones para las condiciones de borde (C.B.) en el
dominio computacional se sefialan en la Figura 2. Se
establecio para dos casos: un caso para el flujo con onda de
choque débil y el otro caso para el flujo con onda de choque
fuerte.

C. B. Entrada del flujo C. B. Pared superior
. / — S

——
oy . 2
C. B. Pared inferior ~ C.B. Salida del flujo

Figura 2. Condiciones de borde en las paredes, en la entrada y salida del
flujo en el dominio computacional 2D.

Condiciones de borde aplicadas para el flujo con onda de
choque débil, para rp = 0,82:

Presion de entrada: 135004,1 Pa (19,58 psi)
Temperatura de entrada: 300 K (540 R)
Presion de salida: 110664,8 Pa (16,05 psi)
Temperatura de salida: 300 K (540 R)

Condiciones de borde aplicadas para el flujo con onda de
choque fuerte, pararp = 0,72:
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Presion de entrada: 135004,1 Pa (19,58 psi)
Temperatura de entrada: 300 K (540 R)
Presion de salida: 97219,5 Pa (14,1 psi)
Temperatura de salida: 300 K (540 R)

Para ambos casos, la velocidad del flujo en las paredes es
nula, por la condicién de no deslizamiento. Ademas, las
paredes se consideraron adiabaticas.

Cabe sefialar, los datos de presion para el caso del flujo con
onda de choque débil y choque fuerte fueron obtenidos del
trabajo de Bogar et al. (1983), y la temperatura total
300 K (540 R) del trabajo de Georgiadis et al. (1994).

2.3 Mallado del dominio

El dominio computacional mallado se muestra en la Figura 3.
Se aplicé una tecnologia de mallado estructurado con celdas
cuadrilateras, en la direccién horizontal 179 celdas y en la
direccion vertical 100 celdas, para un total de 17900 celdas
cuadrilateras; siendo un mallado final luego que se refiné tres
veces. Se refind las regiones adyacentes a las paredes
superior e inferior con mayor densidad de celdas, por la
presencia del esfuerzo cortante y de la capa limite, asi como,
se refind la region donde se presenta la onda de choque. El
dominio se discretizé mediante la interaccién ICEM-CFD, en
la plataforma ANSY S-Meshing.

Figura 3. Dominio computacional mallado con 17900 celdas
cuadriléteras.

Cabe resaltar, el estudio de independencia de mallado para
los tres casos de refinamiento de la malla, consistié en tomar
en cuenta como pardmetro de control la caida de presion en la
pared inferior, para el flujo con rp =0,82. Para las
soluciones numéricas del refinamiento del mallado, se aplicé
el método de solucién computacional, considerando los cinco
modelos de turbulencia.

En la Tabla 1 se presenta la cantidad de celdas de la malla
para los tres casos de estudio: 15300 celdas, 16625 celdas y
17900 celdas; asi como las caidas de presion; en la Figura 4
se muestra una gréafica correspondiente a los datos de la Tabla
1.

Se determind el error porcentual, considerando como valor
fijo para la caida de presion para la malla con 17900 celdas,
para cada modelo de turbulencia, en funcion de las presiones
con menor densidad de malla. El error porcentual para SST
k —w arroj6 valores menores de 0,00147%, para k —e
menor de 0,00034%, para k — w menor de 0,00048%, para
k —kl — w menor de 0,00166%, y para RSM menor de
0,00131%, respectivamente.

En base a los resultados numéricos de los errores
porcentuales, las tres mallas estan refinadas con alta densidad
en las paredes del difusor transonico; donde, la densidad para
los tres casos de mallado en un dominio 2D se obtuvo y* <
1. Cabe destacar, es muy comun refinar en las regiones de las

paredes para el flujo compresible cuando existe separacion de
flujo y presencia de ondas de choque.

Tabla 1. Densidad de la malla, para el flujo con rp = 0,82. Las caidas de
presion corresponden para la pared inferior, al inicio de la separacion del

flujo.
Celdas: 15300 16625 17900
Relacién de presion, P/P,

SSTk—-—w 0,4258087 0,4258120 0,425815

k—e 0,3911357 0,3911364 0,391137

k—w 0,4085790 0,4085800 0,408581

k—kl—w 0,3726328 0,3726361 0,372639

RSM 0,3965598 0,3965625 0,396565

1SSThk-w Bk-e k-w  Wk-ki-o WRSM
0.44
< 0.43-
0,42
:E 0,41
z O
£ 0,40
2039 |
50,38-
2037
= 0.
“ 0,36 |
15300 16625 17900
Celdas

Figura 4. Caidas de presion versus densidad de la malla, evaluados para
cinco modelos de turbulencia. Gréafica correspondiente a los datos numéricos
de la Tabla 1.

2.4 Método de solucién computacional

Se empled el codigo ANSYS-Fluent Versién 12.1 que aplica
el método de volumen finito (MVF) para las simulaciones
numeéricas. Dentro de las diferentes alternativas de solucion,
se selecciond la opcidn de analisis basado en densidad para
fluido compresible; dominio 2D en el plano cartesiano;
sustancia de trabajo: aire. Para cada simulacion se empled un
solo modelo de turbulencia, en el siguiente orden: SST k —
w, k — e estandar, k — w estandar, k — kl — w de transicién
y RSM. Para la viscosidad del fluido en funcién de la
temperatura se selecciond la ecuacién de Sutherland. En las
condiciones del flujo, la turbulencia de la energia cinética y
el tipo de disipacion especifica, se selecciond la opcién:
Second Order Upwin. En el monitor residual se determin6
para la convergencia numérica, un valor fijo de 0,00001,
tanto para continuidad, velocidad y energia. Se obtuvo el
rango de 3900-5000 iteraciones para las simulaciones del
flujo, pararp = 0,82 y rp = 0,72, para los cinco modelos de
turbulencias empleados.

Para el procesamiento de datos de la simulacién del flujo, se
emple6 un equipo con las siguientes caracteristicas: Laptop
marca Siragon, modelo M54R, Intel Core 2 Duo, dos
procesadores de 1,8 GHz, y memoria RAM de 3 GB.

3. RESULTADOS Y DISCUSION

En esta seccidn, para el régimen del flujo con onda de choque
débil para rp = 0,82 y choque fuerte para rp = 0,72, se
presenta y discuten los resultados numéricos para la
densidad, presion estatica y velocidad, empleando los cinco
modelos de turbulencia: SSTk —w, k —e, k—w, k —kl —
w Yy RSM; los cuales son comparados con datos
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experimentales. Asi como, los resultados numéricos
obtenidos con el modelo de turbulencia SST k — w para el
nimero de Mach y la temperatura estatica.

3.1. Campo de densidad y nimero de Mach

Las simulaciones numéricas de las distribuciones de la
densidad del flujo, para el flujo con relacidn de presion rp =
0,82 se muestran en la Figura 5, y para rp = 0,72 en la
Figura 6, respectivamente. Donde, los resultados numéricos
de las formas de la onda de choque para el campo de
densidad son comparadas con las ondas de choque
experimentales reportados en el trabajo de Bogar et al.
(1983), previo sustento de andlisis con la magnitud del
ntmero de Mach.

Las variaciones de la densidad en el campo de flujo muestran
en que regiones el flujo estd comprimido y descomprimido,
para el flujo de aire con choque débil, para rp = 0,82 (Figura
5). Se muestra que la geometria de la forma de la onda de
choque es normal en el frente, y tiende a curvarse hacia las
adyacencias de las paredes, tal como se aprecia por el
gradiente de densidad, y estan definidos por las lineas de
contorno. Donde se produce la caida de presion, al inicio del
choque, la magnitud de la densidad es minima, al final del
choque la magnitud es méxima. Donde se produce la
separacion del flujo, adyacente a ambas paredes, aguas abajo
disminuye la densidad hasta cierta distancia, para luego
incrementar su magnitud. Las formas de las ondas de choque
débil son similares entre si para los cinco modelos de
turbulencia; para k—e, k—w, k—kl—w y RSM, la
posicion de las ondas estan desplazados hacia el extremo
derecho de la posicion para SST k — w.

Asi mismo, para la densidad flujo de aire con choque fuerte
para rp = 0,72 (Figura 6), el perfil de la onda de choque
fuerte es mas curvada que en el caso anterior, y se observa
coémo esta configurada, donde en la pared inferior se muestra
el desprendimiento de la capa limite, mientras que en la pared
superior el desprendimiento de la capa limite es mayor,
incluso se tiene la presencia de choque oblicuo y reflejado.
En la pared superior, aguas abajo del inicio de la separacion
del flujo, se muestra como el flujo se separa, por lo cual, esta
acompafado de una recirculacién del flujo por los gradientes
adversos de la presion en esa regidn. Las posiciones de las
ondas estan ligeramente cercas entre si para SST k — w, k —
w Y RSM, y desplazados hacia el extremo derecho para k — e
yk—kl—w.

Al comparar, ambos casos del flujo, para rp = 0,82 (Figura
5) y rp = 0,72 (Figura 6), el perfil geométrico de la pared
superior de la seccién divergente del difusor contribuye con
mayor intensidad en el desprendimiento de la capa limite, con
respecto a la pared inferior, ademas, las ondas de choque no
tienen una posicion fija, sino, estan desfasados unos respecto
del otro.

Choque débil

0,67 0.80 0,94 1.07 1,20 1.3 1.46
a) SSTk—w

0,65 0,79 0,92

1,06 120 134 146

e) RSM
Figura 5. Campo de densidad (kg/m?), para el flujo con rp = 0,82. Formas
de ondas de choque para cinco modelos de turbulencia.

Choque fuerte

0,51 0,67 083 09 1,15 132 1.46
E ==
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0,88 1,03 1,18 133 1.46

e) RSM

Figura 6. Campo de densidad (kg/m®), para el flujo con rp = 0,72. Formas
de ondas de choque para cinco modelos de turbulencia.

Los perfiles de densidad evaluados a lo largo de todo el
difusor transénico, para los cinco modelos de turbulencia,
para la altura de y = 22 mm, lo cual corresponde la altura
media de la garganta, se muestran para rp = 0,82 en la
Figura 7 y para rp = 0,72 enla Figura 8.

El comportamiento de las trayectorias de las curvas muestra
la variacion de la magnitud de la densidad antes y después
del choque. Para el flujo con rp = 0,82, el choque para k —
e, k—w, k—kl—w y RSM estan desplazados al extremo
derecho de SST k — w. Para el flujo con rp = 0,72, son casi
coincidentes las posiciones del choque para SST k — w, k —
w Y RSM, y desplazados hacia el extremo derecho k —e y
k—kl—w.

Para el flujo con rp = 0,82, la densidad en la salida del
difusor esta alrededor del valor estimado de 1,35 kg/m3; y
para el flujo con rp =0,72, un valor estimado de
1,22 kg/m3, respectivamente.
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Figura 7. Perfiles de densidad, para el flujo con rp = 0,82; obtenido en la
alturay = 22 mm.
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Figura 8. Perfiles de densidad, para el flujo con rp = 0,72; obtenido en la
alturay = 22 mm.

La magnitud de la densidad en el instante del inicio y al final
del choque, tanto como su posicion, para el flujo con rp =
0,82 (Figura 7) se muestra en la Tabla 2, y para el flujo con
rp = 0,72 (Figura 8) se muestra en la Tabla 3. El espesor de
la onda de choque se define como Ax = x2 —x1, y de la
diferencia de densidad AD, para ambos casos del flujo, se
presentan en la Tabla 4.

El menor espesor de la onda de choque débil de magnitud
5,280 mm, se obtuvo para SST k — w, k —kl —w y RSM,
siendo de magnitud diferente la densidad; y de mayor
magnitud de 12,32 mm para k — w. Para el flujo con choque
fuerte, los resultados fueron similares para el valor de menor
magnitud para el flujo con choque débil, de espesor 5,280
mm, para SSTk—w, k—kl—w y RSM, siendo de
magnitud diferente la densidad; y de mayor magnitud 10,556
mm para k — w. Aunque los espesores de la onda de choque
para algunos modelos de turbulencia son iguales, la magnitud
de la densidad durante el choque es diferente, y la posicién
del inicio y al final del choque también son diferentes, tal
como se muestraen la Tabla2y 3.
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Las posiciones para las distancias adimensionales, para el
flujo con rp = 0,82 (Figura 7), el inicio del choque se
presenta en x/h, = 1,416 y termina en x/h, = 1,536; para
el flujo con rp = 0,72 (Figura 8), inicia en x/hy, = 2,335y
termina en x/h, = 2,455, respectivamente, esto es para la
altura y = 22 mm.

Tabla 2. Densidad, para el flujo con rp = 0,82; para laalturay = 22 mm.
Inicio del choque Final del choque

x1 (mm) Dens. X2 (mm) Dens.
(kg/m?®) (kg/m®)

SSTk—w 62,304 0,8243 67,584 1,1394
k—e 76,388 0,7835 83,424 1,1316
k—w 69,344 0,8034 81,664 11111
k—kl—w 85,184 0,7513 90,464 1,2036
RSM 72,864 0,7864 78,144 1,1575

Tabla 3. Densidad, para el flujo con rp = 0,72; para la altura y = 22 mm.
Inicio del choque Final del choque

x1 (mm) Dens. x2 (mm) Dens.
(kg/m®) (kg/m’)

SSTk—w 102,78 0,7039 108,06 1,1450
k—e 122,14 0,6432 129,18 1,1242
k—w 97,504 0,7182 108,06 1,0858
k—ki-w 136,22 0,6079 141,50 1,1784
RSM 101,02 0,7038 106,30 1,1479

Tabla 4. Densidad, para el flujo con rp = 0,82 y rp = 0,72; para la altura

y = 22 mm.
rp=0,82 rp=0,72
Ax (mm) AD Ax AD

(kg/m’) (mm) (kg/m’)

SSTk—-w 5,280 0,3151 5,280 0,4411
k—e 7,036 0,3481 7,040 0,4810
k—w 12,32 0,3077 10,556 0,3676
k—kl—w 5,280 0,4523 5,280 0,5705
RSM 5,280 0,3711 5,280 0,4441

La distribucién de nimero de Mach para el flujo con rp =
0,82 (Figura 9) y rp = 0,72 (Figura 10), fue simulado con el
modelo de turbulencia SST k — w, muestran las regiones
donde el flujo es subsdnico, transénico y supersonico, asi
como donde se presenta la onda de chogue. Aguas abajo de la
onda de choque, en la pared superior, se muestran las
regiones donde el flujo es subdnico, donde, para rp = 0,72
se presenta una region con recirculacion de flujo.

El comportamiento de la trayectoria del perfil para el nimero
de Mach, para la altura y = 22 mm, se muestra en la Figura
11 para el flujo con rp = 0,82 y en la Figura 12 para rp =
0,72. Se observa en ambos perfiles cuando el flujo alcanza un
valor maximo y minimo de nimero de Mach, donde se
produce el choque; en la Tabla 5 se muestran sus magnitudes
y la posicidn al inicio y final del chogque. Ademas, se observa
cuando el flujo estd en la regidn subsénica, transénica y
supersonica; asi como, cuando el flujo alcanza la velocidad
sonica, Mach 1.

1,22

0.01 0.21 042 0.62

0.83 1.04

Figura 9. Campo de nimero de Mach, para el flujo con rp = 0,82.
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Figura 10. Campo de ndmero de Mach, para el flujo con rp = 0,72.
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Figura 11. Perfil de nimero de Mach, para el flujo con rp = 0,82; obtenido
enlaalturay = 22 mm.
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Figura 12. Perfil de nimero de Mach, para el flujo con rp = 0,72; obtenido
en laalturay = 22 mm.

El flujo con choque débil para rp = 0,82 (Figura 11) alcanza
un valor de Mach 1,2105 al inicio del choque, y se desacelera
a Mach 0,8264 al final del choque; en la salida del difusor el
flujo se desacelera a velocidad subsonica a un valor menor de
Mach 0,55. La posicién donde se inicia y finaliza el choque
es coincidente con la posicidn para la densidad; por lo tanto,
la onda de choque tiene un espesor de magnitud de 5,28 mm,
y una variacion de nimero de Mach de 0,3841. Al comparar
la magnitud maxima de Mach 1,2105 (Figuras 9 y 11) con
respecto al valor de Mach experimental de magnitud 1,235, la
cual se muestra en la Figura 13(a), se tiene un error
porcentual de 1,9838%.

Asi mismo, para el flujo con choque fuerte para rp = 0,72
(Figura 12), el flujo alcanza un valor de Mach 1,3733 al
inicio del choque, y Mach 0,7782 al final del choque, tiene un
espesor de 5,28 mm, y una variacion de nimero de Mach de
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0,5951. A la salida del difusor el flujo se desacelera a
velocidad subsoénica por debajo de Mach 0,7. Al comparar el
resultado numérico de Mach 1,3733 (Figuras 10 y 12) con
respecto al experimental de Mach 1,353, la cual también se
muestra en la Figura 13(b), se tiene un error porcentual de
1,5%.

La imagen de la forma de la onda de choque débil y fuerte
obtenido con el modelo de turbulencia SST k — w, mostradas
en las Figuras 5 y 6 para el campo de densidad, asi como las
Figuras 9 y 10 para el campo de nimero de Mach, son
similares a la forma de la onda de choque experimentales que
se muestran en la Figura 13. Ademas, para el mismo modelo
de turbulencia SST k — w, los perfiles de densidad mostrados
en las Figuras 7 y 8, muestran el comportamiento donde se
produce el choque y su posicién, asi como el comportamiento
de la trayectoria del nimero de Mach mostrados en las
Figuras 11y 12. Para las otras simulaciones del flujo con los
otros modelos de turbulencia, mientras mayor 0 menor sea la
diferencia de densidad, y el desplazamiento de su posicién,
también lo sera para el nimero de Mach, por lo cual, el valor
numérico de nimero de Mach tendra un valor diferente al
valor de Mach experimental. De acuerdo a las comparaciones
arriba mencionas, la simulacién del flujo con el modelo de
turbulencia SST k — w se ajusté mas al dato experimental del
flujo con onda de choque pararp = 0,82y rp = 0,72.

Tabla 5. Nimero de Mach, para el flujo con choque débil y choque fuerte;
para la altura y = 22 mm.
Inicio del choque

Final del choque

x1(mm) Mach x2 (mm) Mach
rp = 0,82 62,304 1,2105 67,584 0,8264
rp = 0,72 102,78 1,3733 108,06 0,7782

Onda de choque

Onda de choque

Figura 13. Experimento: imagen captada con la técnica Schlieren. (a) Onda
de choque débil: Mach = 1,235 para rp = 0,82; (b) Onda de choque fuerte:
Mach = 1,353 para rp = 0,72. Fuente: Bogar et al. (1983).

Cabe sefialar, los resultados numéricos de los espesores de la
onda de choque podrian estar desviados en términos
estadisticos para y =22mm, sin embargo, aportan
informacion para definir un volumen de control a nivel
macroscopico para estudios posteriores; incluso, se puede
hacer un andlisis aplicando la termodindmica estadistica,
también para estudios posteriores, ya que en esa regién donde
se produce el choque el flujo presenta un proceso irreversible,
por lo cual, se emplea la ecuacion de Rankine-Hugoniot para
la solucidn del problema; y las regiones fuera del choque el
proceso es isoentropico. No obstante, los resultados de los
espesores del choque no son concluyentes, y se requiere de
datos experimentales para su comparacion, de esa manera,
tener un criterio mas critico y amplio en el analisis donde se
produce el choque.

3.2. Campo de presion estatica

Las simulaciones numéricas de perfiles de presidn estatica,
empleando los cinco modelos de turbulencia: SST k — w, k —
e, k—w, k—kl—wy RSM, para el flujo con relacion de
presion rp = 0,82 y rp = 0,72, se muestran en las Figuras
14 y 15. En ambas figuras, estan incorporados los datos
experimentales de presiones correspondientes a la pared
inferior y superior del difusor transonico Sajben. Cabe
resaltar, los datos experimentales de presiones del difusor
transénico Sajben fueron tomados del sitio web (Sajben
transonic diffuser-NASA), asi como, estan reportados en el
trabajo de Yoder y Georgiadis (1999).

Para la presion del flujo con rp = 0,82 (Figura 14) y rp =
0,72 (Figura 15), durante la caida e incremento de la presion,
las curvas numéricas estdn superpuestas en ciertos tramos y
en otros no, y bordeando los datos experimentales, tanto para
la pared superior e inferior. Donde se inicia la separacién del
flujo, esto es, donde se produce la caida minima de presion,
las que estdn mas alejadas de los datos experimentales son
k—eyk —kl— w. Para el flujo con rp = 0,82 (Figura 14),
en la posicién de referencia x = 150 mm, las curvas tienden
a unirse; y para rp = 0,72 (Figura 15) a partir de la posicion
x = 200 mm.

Para el flujo con rp = 0,82 (Figura 14) y rp = 0,72 (Figura
15), las magnitudes de las presiones minimas y posiciones de
los resultados experimentales y numéricos para los cinco
modelos de turbulencia empleados, se presentan en un cuadro
comparativo: en las Tablas 6 y 7 para el flujo con rp = 0,82,
y en las Tablas 8 y 9 para el flujo con rp =0,72,
respectivamente.

El dato de la presion experimental para el flujo con rp =
0,82, en la pared superior (Tabla 6) est4d ubicado en la
posicion x = 56,76 mm con presion de 55081,672 Pa, y en
la pared inferior (Tabla 7) en x = 57,2 mm Yy presion de
58051,763 Pa; y el que estd méas se acerca a estos datos es el
modelo de turbulencia SST k — w, en la pared superior (P.
sup.) en x = 55,264 mm con error porcentual de 2,635%
(Tabla 10), y presion de 54737,682 Pa con error porcentual
de 5,708% (Tabla 11); y en la pared inferior (P. inf.) en x =
57,024 mm con error porcentual de 0,307% (Tabla 10) vy
presion de 57486,77 Pa con error porcentual de 0,973%
(Tabla 11). Por lo tanto, para SST k — w, el error porcentual
en base a la posicidn es menor de 2,635%, y con respecto a la
presion menor de 5,708%.

Para los otros modelos de turbulencia: k —e, k —w, k —
kl — w y RSM, para el flujo con rp = 0,82 (Figura 14), el
error porcentual con respecto a la posicion (Tabla 10) en la
pared superior estan en el rango de 9,764-37,674% y en la
pared inferior en el rango de 12,0-39,692%. Con respecto a la
presion (Tabla 11) en la pared superior en el rango de 9,345-
18,316% y en la pared inferior en el rango de 4,981-13,339%,
respectivamente.
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Figura 14. Perfiles de presion estatica, para el flujo con rp = 0,82.
a) pared superior. b) Pared inferior.
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Al igual que en el caso anterior, se tiene para el flujo con
rp = 0,72 (Figura 15). Donde, en la pared superior (Tabla 8),
la presion experimental estd ubicado en la posicion x =
88,88 mm con una presion de 46711,418 Pa, y en la pared
inferior (Tabla 9) en x=9944mm Yy presion de
45226,373 Pa. El resultado del modelo de turbulencia
SST k — w estda mas cercano al dato experimental de presion,
en la pared superior en x = 85,184 mm con un error
porcentual de 4,158% (Tabla 10) y presién de 45705,908 Pa
con un error porcentual de 1,060% (Tabla 11); en la pared
inferior en x = 95,744 mm con un error porcentual de
3,716% (Tabla 10) y presion de 46303,841 Pa con un error
porcentual de 2,382% (Tabla 11). Asi mismo, para SST k —
w, el error porcentual en base a la posicion es menor de
4,158%, y con respecto a la presién menor de 2,382%.

Los resultados del modelo de turbulencia RSM, tienen valores
casi coincidentes con el modelo SSTk — w, mientras
SST k — w tiene un error porcentual con respecto a la
posicién en la pared superior de 4,158% y en la pared inferior
de 3,716%, esto es para el flujo con rp = 0,72 (Figura 15), el
modelo RSM tiene un valor de error porcentual ligeramente
mayor, en la pared superior de 4,159% y en la pared inferior
de 3,718%, sin embargo, el error porcentual para las
presiones de RSM son menores, en el rango de 0,152-1,081%,

con respecto de SST k — w que esta en el rango de 1,060-
2,382%. Mediante un analisis cualitativo de las curvas
numéricas se observa que RSM presenta ligeras fluctuaciones
alrededor de los datos experimentales y de SST k — w.

1,0 7 .
] a) Pared superior Experimento
0.9 _ LA orp=0,72
087
B ]
5 0.7
£ 0.6
g ] /
5 0,5 4 Simulacién
5 [ —SSTk-w
2 044 —k—e
> —k-w
0.3 N —k—kl-w
: — RSM
0.2 . . . : :
=200 -100 0,0 100 200 300 400
Distancia, x (mm)
1,0 5
1 b) Pared inferior Experimento
0.9 ] orp=0,72
N ] &
< 08
R ]
£ 07
§ «
£ 06 .
3
£ 05 - / Simulacién
E 1 I — SSTk—-—w
2 04 S8 —k—e
Y /] —k-w
03 N | —k-kl-w
] — RSM
0.2 - : T : r |
-200  -100 0,0 100 200 300 400

Distancia, x (mm)

Figura 15. Perfiles de presion estética, para el flujo con rp = 0,72.
a) pared superior. b) Pared inferior.

Los otros modelos de turbulencia: k —e, k —w y k — kl —
w, para el flujo con rp = 0,72 (Figura 15), tienen errores
porcentuales con respecto a la posicién (Tabla 10), para la
pared superior en el rango de 8,118-31,48% y en la pared
inferior en el rango de 5,486-31,677%; para la presion (Tabla
11), en la pared superior en el rango de 3,360-18,331% y en
la pared inferior en el rango de 3,829-16,322%.

Tabla 6. Datos de posicion y de presion en la pared superior.

rp =0,82 X (mm) P/P, P (Pa)
Experimento: 56,76 0,408 55081,672
SSTk—w 55,264 0,405452 54737,682
k—e 71,104 0,371812 50196,144
k—w 62,304 0,389813 52626,353
k—kl—w 78,144 0,351237 47418,435
RSM 65,824 0,377098 50909,776
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Tabla 7. Datos de posicion y de presion en la pared inferior.

rp=0,82 X (mm) P/P, P (Pa)
Experimento: 57,20 0,430 58051,763
SSTk—w 57,024 0,425815 57486,770
k—e 71,104 0,391137 52805,098
k—w 64,064 0,408581 55160,110
k—kl—w 79,904 0,372639 50307,792
RSM 67,584 0,396565 53537,900

Tabla 8. Datos de posicién y de presion en la pared superior.

p=0,72 X (mm) P/P, P (Pa)
Experimento: 88,88 0,346 46711,418
SSTk—w 85,184 0,338552 45705,908
k—e 106,30 0,302356 40819,299
k—w 81,664 0,346256 46745,979
k—kl—w 116,86 0,273588 36935,501
RSM 85,183 0,334489 45157,386

Tabla 9. Datos de posicion y de presion en la pared inferior.

rp=0,72 X (mm) P/P, P (Pa)
Experimento: 99,44 0,335 45226,373
SSTk—w 95,744 0,342981 46303,841
k—e 116,86 0,300379 40552,396
k—w 93,984 0,347829 46958,341
k—kl-—w 130,94 0,280320 37844,349
RSM 95,742 0,338622 45715,358

Tabla 10. Error porcentual con respecto a la posicién experimental.
Posicion: error porcentual, %

rp=0,82 rp=0,72
P. sup. P. inf. P. sup. P.inf.
SSTk—w 2,635 0,307 4,158 3,716
k—e 25,271 24,307 19,599 17,518
k-—w 9,764 12,000 8,118 5,486
k—kl—w 37,674 39,692 31,48 31,677
RSM 15,968 18,153 4,159 3,718

Tabla 11. Error porcentual con respecto a la caida de presion.
Presién: error porcentual, %

rp=0,82 p=0,72
P. sup. P. inf. P. sup. P.inf.
SSTk—w 5,708 0,973 1,060 2,382
k—e 13,532 9,037 9,744 10,334
k—w 9,345 4,981 3,360 3,829
k—kl—w 18,316 13,339 18,331 16,322
RSM 12,302 7,775 0,152 1,081

Del analisis realizado, el modelo de turbulencia de SST k —
w, es el que mas se ajustd a los datos experimentales de
presion.

En las Figuras 16 y 17 se muestra la distribucién de presion
estatica en diferentes regiones del campo de flujo, asi como,
en las regiones donde se presenta las ondas de choque. Para
la altura y = 22 mm, al inicio y final de la onda de choque,
para el flujo con rp = 0,82, la relacion de presion P /P, esta
en el rango estimado de 0,4 — 0,64, y para el flujo con rp =
0,72 en el rango de 0,33 — 0,65, respectivamente.

54417 66508 78599 90691 102782 114873 125542

Figura 16. Campo de presion estatica (Pa), para el flujo con rp = 0,82.

43865 57750 71635 85520 99405 113291

Figura 17. Campo de presion estética (Pa), para el flujo con rp = 0,72.

125542

Cabe resaltar, se refind la malla a lo largo de la pared para
reducir a la minima expresion los errores numéricos para la
presion, en las paredes del difusor, por lo cual, la densidad de
la malla se obtuvo para y* < 1, para la simulacién del flujo
en un dominio computacional 2D. Sin embargo, se debe
simular el campo de flujo de presion para un dominio 3D, y
determinar el comportamiento de la presion en las paredes y
comparar los resultados experimentales, asi mismo, comparar
con los resultados del presente trabajo.

3.3. Campo de velocidad

Los perfiles de velocidad del flujo para diferentes tramos a lo
largo del difusor transénico, para x/h, = 2,882, x/h, =
4,611, x/hy = 6,34 y x/h, = 7,493, obtenidos para los
cinco modelos de turbulencia: SSTk —w, k —e, k —w, k —
kl — w y RSM, para el flujo con rp = 0,82 y rp = 0,72, son
comparados con datos experimentales de velocidad, las
cuales se muestran en las Figuras 18 y 19. Donde, los datos
experimentales de velocidad estan reportados en el sitio web
(Sajben transonic diffuser-NASA), asi como, en el trabajo
Yoder y Georgiadis (1999).

La posicion de la velocidad del flujo para rp = 0,82 (Figura
18) y rp = 0,72 (Figura 19), inicia a partir de x/h, = 2,882,
lo cual corresponde una posicion aguas abajo después del
choque. Ya que, la posicion final del choque se presenta en
x/hy = 1,536 para rp =0,82, y en x/h, = 2,455 para
rp = 0,72, respectivamente. Para el flujo con rp = 0,82
(Figura 18), se muestra que la curva para el modelo de
turbulencia SST k — w tiene mayor acercamiento a los datos
experimentales de velocidad, realizando una comparacién
cualitativa. Ademds, se observa el comportamiento de la
trayectoria del perfil, en el frente del desarrollo del flujo
hacia aguas abajo, iniciando por x/h, = 2,882, x/hy =
4,611, x/hy =634 y x/hy = 7,493, asi como, para la
region del flujo que esta adyacente a la pared inferior; en la
pared superior, el perfil numérico se aleja de los datos
experimentales, iniciando por x/hy, = 4,611, x/hy = 6,34 y
x/hy = 7,493. Sin embargo, los perfiles que mas
predominan en las cercanias de los datos experimentales para
la regién del flujo cercano a las paredes son para k —e, k —
w, k—kl—w y RSM, y el que tiene mayor contacto es k —
e.
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Figura 18. Perfiles de velocidad, para el flujo con rp = 0,82.
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Figura 19. Perfiles de velocidad, para el flujo con rp = 0,72.
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Asi mismo, para el flujo con rp = 0,72 (Figura 19), el que
mas se ajusta a los datos experimentales de velocidad en
x/hy =2,882 Yy x/hy = 4,611, es SST k — w. Las curvas
k—w y RSM tienen ciertos tramos superpuestas y otros
tramos cercanas a SSTk —w. Lascurvas k —ey k —kl—
w tiene un comportamiento oscilatorio en el frente del flujo,
y el que estd mas alejado es k — kl — w para x/h, = 2,882.
Para las posiciones x/hy = 6,34 y x/h, = 7,493, el que
tiene mayor acercamiento a los datos experimentales es k —
e; las curvas SSTk —w y RSM tiene un comportamiento
similar entre si, y los que estdn més alejadosson k —w y k —
kl— w.

Tanto para el flujo con onda de choque débil para rp = 0,82
(figura 18) y choque fuerte para rp = 0,72 (Figura 19), el
modelo de turbulencia SST k — w se ajustd mas a los datos
experimentales de velocidad. En Las Figuras 20 y 21, se
muestran las distribuciones de velocidad en todo el campo de
flujo simulado con SST k — w, y se aprecia donde se presenta
las ondas de choque. Para la altura y = 22 mm, el inicio y
final de la onda de choque, para el flujo con rp = 0,82, la
velocidad esté en el rango estimado de 270 — 370 (m/s), y
para el flujo con rp = 0,72 en el rango de 251 — 405 (m/

s).

.
‘/ |
0.0 63 126 189 253 316 371
S e

Figura 20. Campo de velocidad (m/s), para el flujo con rp = 0,82.

-
0.0 69 138 208 277 346 407

Figura 21. Campo de velocidad (m/s), para el flujo con rp = 0,72.

Cabe destacar, en la pared superior, para la posicion x/h, =
2,882 y x/hy = 4,611, una region del flujo adyacente a la
pared presenta una recirculacion del flujo, tal como lo
demuestran ciertos tramos cortos de las curvas de los
modelos de turbulencia con magnitud de velocidad negativa,
ademas, los datos experimentales de velocidad corroboran
que existe una velocidad negativa del flujo, por lo cual el
flujo en esa region va en sentido contrario, ocasionado por la
presencia de un remolino. Para la posicion x/h, = 6,34,
disminuye la intensidad de la velocidad negativa, y para la
posicion x/h, = 7,493 ya no se presenta una velocidad
negativa por lo cual, a partir de esta Ultima posicién, la region
del flujo adyacente a la pared ya no presenta remolinos que
ocasionen recirculacion del flujo. La region central del flujo
para las posiciones x/hy, = 6,34 y x/h, = 7,493 debe ser
una region de interés para analizar con mas detalle sobre las
fluctuaciones del flujo, y se debe considerar como una region
critica. La posicion x/h, = 7,493 corresponde para x =

Revista Politécnica, Febrero -

329,692 mm Y esta cercano a la salida del difusor transénico
que termina en la posicion x/h, = 8,65 en x = 380,6 mm.

En trabajo a futuro, se debe considerar la simulacién de la
velocidad del flujo en un dominio 3D, empleando los cinco
modelos de turbulencia, y corroborar con los resultados
numeéricos para el dominio 2D del presente trabajo, para las
posiciones de velocidad en x/h, = 6,34y x/h, = 7,493.

3.4. Campo de temperatura estatica

La simulacion del campo de temperatura estatica para el flujo
con rp = 0,82 (Figura 22) y rp =0,72 (Figura 23), se
obtuvo con el modelo de turbulencia SST k — w. Se muestra
como se distribuye el gradiente de temperatura en el campo
de flujo, antes y después que se presenta la onda de choque.
Inducido por a la geometria de las paredes del difusor
transénico, el flujo se ve influenciado a pasar a mayor
velocidad por la parte mas estrecha, ocasionando la
disminucion de la presion, y la expansion de la densidad, por
lo cual, ocasiona la disminucién de la temperatura; luego de
la onda de choque, la presion se incrementa asi como la
densidad, asi mismo la temperatura. Sin embargo, donde se
inicia la separacion del flujo después de la onda de choque, la
temperatura del flujo tiene mayor magnitud con respecto al
resto del flujo, asi como, aguas abajo hasta la salida del
difusor. Sefialando que, la temperatura estatica es la que
existe sdlo en virtud de la energia interna.

_

254

232 243

I
Figura 22. Campo de temperatura estatica (K), para el flujo con rp = 0,82.

B s

218 232 245 259 273 287 299
=

E——
Figura 23. Campo de temperatura estética (K), para el flujo con rp = 0,72.

266 2717 289 299

Los perfiles de temperatura estdtica en la direccién x se
muestran en las Figuras 24 y 25, para el flujo con rp = 0,82
y rp=0,72, y se muestra el comportamiento de Ila
trayectoria de cada perfil. En la pared superior e inferior,
considerados paredes adiabaticas, la temperatura disminuye
levemente, y en el inicio de la separacion del flujo se
incrementa, el cual se encuentra en el rango estimado de
290 — 300 K. Para las regiones del flujo que estan
distanciado de la pared, la temperatura disminuye
drasticamente por la caida de presién y la expansion del flujo
en esa region, hasta el inicio del choque, y se presenta la
menor caida para y =22 mm. Al final del choque la
temperatura se incrementa producto de la desaceleracion
brusca del flujo e incremento abrupto de la compresion,
siendo su magnitud menor a la temperatura de las regiones
del flujo que estan en contacto con las paredes.
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Para la altura y = 22 mm, para el flujo con rp = 0,82, entre
el inicio y final del choque, la temperatura estatica esta en el
rango estimado de 232 — 265 K; para el flujo con rp = 0,72,
en el rango estimado de 217 — 267 K. Por lo cual, para el
flujo con choque fuerte se produce menor caida de
temperatura.

300
290
2280 -
3
£ 270
7 ]
E — Pared superior
< 260 — y=43mm
2 — y =33 mm
%250— —y=22mm
B — y=11mm
240 — y= 1lmm
] — Pared inferior
230 . ‘ . . . ‘
-200 -100 0.0 100 200 300 400

Distancia, x (mm)
Figura 24. Perfiles de temperatura estatica, para el flujo con rp = 0,72;
obtenido para diferentes alturas en y.
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& 2304 — y=11mm
220 —y=1lmm
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210
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Distancia, x (mm)
Figura 25. Perfiles de temperatura estatica, para el flujo con rp = 0,72;
obtenido para diferentes alturas en y.

4. CONCLUSIONES

En base a los resultados obtenidos de la simulacién del flujo
para los cinco modelos de turbulencia: SSTk —w, k—e
estandar, k — w estandar, k — kl — w de transicion y RSM,
los cuales han sido comparados con datos experimentales, se
concluye que:

Los resultados numéricos obtenidos tienen que ver con los
fundamentos matematicos de cada modelo de turbulencia y el
método de evaluacion que aplican en la region dentro y fuera
de la capa limite. Ya que, dentro de la capa limite, para la
region del flujo adyacente a la pared estan presente el
esfuerzo cortante; y existen dos pardmetros de interés, el

espesor y el coeficiente de friccidn, tanto para flujo laminar o
turbulento. Los modelos de turbulencia tienen divergencias
en los resultados numéricos cuando se produce la separacion
del flujo de la pared, pues, seguidamente del punto de
separacion, esta presente una region del flujo con sentido
inverso, presentando velocidades negativas. Cuando son
comparados con datos experimentales de presion y de
velocidad, ciertos tramos de las curva numéricas estan
préximas y otras alejadas de los datos experimentales. Por lo
cual, se considera que se debe evaluar los cinco modelos de
turbulencia para un dominio 3D, de esa manera, tener un
criterio de evaluacién mas amplio con respecto al desarrollo
del flujo después que se presenta el choque. Sin embargo, de
los cinco modelos de turbulencia empleados, el que mas se
ajusta a los datos experimentales de densidad, ndmero de
Mach, presion y velocidad, es el modelo de turbulencia
SST k — w de Menter.

Ademas, en base a los resultados obtenidos con el modelo de
turbulencia SST k — w, para la altura y =22 mm, se
concluye que:

El espesor de la onda de choque para el flujo con rp = 0,82,
presenta un espesor de 5,28 mm Yy la variacion de densidad
de 0,3151 (kg/m?); y para el flujo con p = 0,72, el espesor
de 5,28 mm Y la variacion de densidad de 0,4411 (kg/m?3).

Para el caso de numero de Mach, que fue comparado el
resultado numérico con el experimental, al inicio del choque
para el flujo con rp = 0,82, se obtuvo un error porcentual de
1,9838%; y para el flujo con rp = 0,72 de 1,5%.

Para la presion, al inicio y final de la onda de choque, para el
flujo con rp = 0,82, la relacion de presion P /P, esta en el
rango estimado de 0,4 — 0,64, y para el flujo con rp = 0,72
en el rango de 0,33 — 0,65. En las paredes donde se inicia la
separacion de flujo, la presion estatica al ser comparado con
datos experimentales para el flujo con rp = 0,82, en la pared
superior el error porcentual fue de 5,708% Yy en la pared
inferior de 0,973%. Asi mismo, para el flujo con rp = 0,72,
en la pared superior el error porcentual fue de 1,060% y en la
pared inferior de 2,382%.

La velocidad el flujo, el inicio y final de la onda de choque,
para el flujo con rp = 0,82, se obtuvo que la velocidad esta
en el rango estimado de 270 — 370 (m/s), y para el flujo
conrp = 0,72 en el rango de 251 — 405 ( m/s).

Para la temperatura estatica, para el flujo con rp = 0,82,
entre el inicio y final del choque, se obtuvo la temperatura en
el rango estimado de 232 — 265 K; para el flujo con rp =
0,72, en el rango estimado de 217 — 267 K. Por lo cual, para
el flujo con choque fuerte se produce menor caida de
temperatura.
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